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An increase of turbine blade loading by the increase of blade turning angle enables to reduce the numbers 
of the blades and the stages, which result in the decreases of a gas turbine in size and weight. However, 
increasing the blade loading strengthens the leakage flow and vortex. In this study, detailed internal flow 
measurements by using the 5-hole Pitot tube and the oil flow visualization were conducted for the ultra 
highly loaded turbine cascade (UHLTC) with the turning angle of 160 degrees in order to investigate the 
influences of the squealer depth and the tip clearance size on the reduction effects of the leakage flow by the 
squealer tip in the UHLTC. The experimental results clarified that the increases of squealer depth and tip 
clearance size influenced the behavior of three vortices generated inside the cavity, and consequently the 
optimum value for the squealer depth depended on the tip clearance size. 
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１．緒論 
電力は高度情報化社会の進展，人口増加，生活水準の向
上などに伴い，その需要は増加の一途をたどっており，発
電に関わる主要機器であるガスタービンの重要性も増す
一方である．近年では化石燃料の枯渇や地球温暖化，大気
汚染といった問題に目が向けられるようになり，ガスター
ビンの性能を向上させ，環境負荷と燃料消費量を低減する
ことが求められている．またガスタービンは航空機の推進
装置としても使用されており，航空機の発達および現在の
航空業界の発展を支える要の一つである．近年ではリージ
ョナルジェットをはじめとする中･小型航空機の需要が拡
大し，また運行コストの低減が重要課題となっているため，
性能向上による航空用エンジンの小型･軽量化や高出力化
が要求されている． 
ガスタービンの空気力学的性能向上を図る技術の一つ
に，転向角の増加によるタービン翼の高負荷化がある．タ
ービン翼の高負荷化により，従来型のものと比べて翼単体
から得られる負荷が増加するため，タービン翼枚数および
段数の削減を可能にする．その結果，ガスタービンの小型
軽量化やメンテナンスの簡素化といった多くの利点を生
み出す．しかし，タービン翼の転向角の増加による高負荷
化は，翼間圧力勾配の増加を必然的に伴うため，それに起
因した流路渦が増強し翼列性能の低下を招く．また実機の
タービン翼列においては，高速回転する翼列の先端がケー
シング壁面と干渉しないよう，翼端間隙が設けてある．こ
れにより，タービン翼に作用する翼面圧力差によって間隙
内を通過する漏れ流れが発生し，それが主流と干渉するこ
とにより漏れ渦を形成し損失を増加させる．タービン翼の
高負荷化は翼面圧力差の増大を伴うため，翼端漏れ流れに
起因する損失は増加し，その総損失に占める割合は比較的
大きくなる．したがって，タービン翼の高負荷化と同時に
その性能の向上を図るには，転向角の増加と共に翼端漏れ
損失を抑制する技術の適用が効果的であると考えられる．
翼端漏れ損失の低減技術には，翼端部へのウィングレット
の適用や，翼端部の形状を変化させる翼端スキーラ等があ
る．ここで翼端スキーラとは，翼端面に溝を彫り，翼面に
沿った壁(リム)を設ける技術である．翼端スキーラの有効
性は，従来程度の転向角を有するタービン翼に対しては実
験的手法[1-2]によっても検証が行われている．また，スキ
ーラ効果に影響を与える幾何学的パラメータには，リムの 
翼面からの幅や翼端面からの深さ，翼端間隙高さなどがあ
るが，その最適化を図るには各パラメータが漏れ渦に起因
する損失の低減に与える影響を調査する必要がある． 
本研究では，転向角 160°を有する超高負荷タービン直線
翼列に対してスキーラを適用し，その深さと翼端漏れ損失
の低減効果の関係，およびその関係に対して翼端間隙高さ
が及ぼす影響について，5 孔ピトー管による内部流動測定
および油膜法による固体壁面上のせん断流の可視化実験
により明らかにした． 
 
２．供試翼および試験装置 
本研究で用いた供試翼形状とスキーラ形状をそれぞれ
Fig. 1 と Fig. 2 に，またそれらの主な仕様を Table 1 と Table 
2 に示す．図中の LE は翼前縁，TE は翼後縁，PS は圧力
面，SS は負圧面を示す．供試翼はスパン方向に翼形状が一
様な二次元翼である．Fig. 3 に示す試験装置は吸い込み型
風洞で，また図中の βi と βo はそれぞれ入口案内板と出口
案内板が翼列軸方向となす角度であり，任意の角度に設定
可能な構造となっている． 
 
３．実験方法 
（１）実験条件 
本研究では Table 2 に示す全ての実験条件に対して，入
口案内板の角度を 80.0°に，入口流速を 35.0 m/s に設定し
た．また，翼弦長と翼列下流における流速に基づくレイノ
ルズ数は約 2.8×105 である．出口案内板の角度は，設計入
射角設定の超高負荷タービン直線翼列風洞を対象にした
数値解析[3]から見積もられた自然流出角 83.5°に全ての実
験条件に対して設定した．流路高さ H0 に対する翼端間隙
高さ δの割合の 100 分率で定義される TCL が 1 %と 2 %に
対して，スキーラ深さ D を 0.0，4.0，8.0 mm に設定し(Table 
2)，計 6 種類の条件に対して実験を行った．また，リム幅
W は翼面に沿って一様に 4.0 mm に固定した． 
（２）5孔ピトー管による内部流動測定 
5 孔ピトー管を自動トラバース装置に装着して，翼列内
部の流動測定を行った．トラバース装置はステッピングモ
ータにより，スパン方向とピッチ方向への移動およびヨー
方向への回転が可能であり，これらの動作を測定用コンピ
ュータで制御することで自動計測を行った．内部流動測定
は Fig. 3 に示す緑色の翼の右側の翼間流路において，Fig. 
4 に示す計 4 断面で行った．各断面の軸方向位置を Table 3
に示す．ここで，Z/Caxは LE を 0.0，TE を 1.0 とする軸方
向無次元距離である．また 5 孔ピトー管の検定範囲を超え
たピッチ角およびヨー角は，それぞれ 5 孔ピトー管の最大
または最小検定値として評価した． 
（３）油膜法による可視化実験 
油膜を Fig. 3 に示す測定領域内の翼端面および Tip 側
Endwall(EW)に均一に塗布し，約 30 分間送風機を運転した
後，形成された流れのパターンをデジタルカメラで記録し
た．また，よどみ領域に比較的大きな油溜まりが生じたた 
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Fig. 2 Squealer tip geometry 
Number of blades N [-]
Axial chord length C ax [mm]
Chord length C [mm]
Passage height H 0 [mm]
Blade height H [mm] 98.0 99.0
Blade pitch S [mm]
Inlet metal angle α 1 [deg.]
Outlet metal angle α 2 [deg.]
8
68.5
100.0
114.28
80.0
80.0
80.0
Table 1 Major specifications of cascade 
Table 2 Experimental conditions 
βo
βi
Outlet guide plates
Test section
Inlet guide plates
Flow
Fig. 3 Test wind tunnel 
Fig. 1 Test blade 
Squealer width W [mm]
Squealer depth D [mm]
Tip clearance size δ [mm]
4.0
0.0 4.0 8.0
1.0 2.0
め，撮影は送風機を運転中に行った．さらにキャビティ内
の複雑な流れの向きを確認するために，キャビティ底面と
Tip 側 EW において油点法による可視化実験も行った．油
点を塗布した座標位置(図中の赤点)を Fig. 5 に示す．可視
化に用いた油膜は，二酸化チタン，流動パラフィン，オレ
イン酸を配合して生成した．薬品の配合比は Table 4 に示
す通りである． 
 
４．実験結果および考察 
（１）内部流動測定結果 
Fig. 6 ~ Fig. 13 に，Z/Cax=0.70(Plane2)と 1.30(Plane4)にお
ける TCL=1 %と 2 %に対する，D=0，4 および 8 mm の場
合の二次流れ速度ベクトルと全圧損失係数 Cpt 分布をそれ
ぞれ示す．Cptは次式により定義した． 
 
  Cpt = (Pa - Pt) / (0.5・ρ・Vm,42)      (1) 
 
ここで，Pa は大気圧(入口全圧)，Pt は測定全圧，Vm,4 は翼
列下流 Plane4 での断面質量平均流速である．Fig. 14，15 に
Z/Cax=0.70(Plane2)と 1.30(Plane4)の断面における各設定条
件に対する全圧損失係数 Cpt の断面質量平均値として定義
される総損失 Cpttを示す． 
a）翼間内の流れ場 
翼間内の Plane2 での流れの挙動について考察する．スキ
ーラの無い D=0 mm では，二次流れ速度ベクトルから両
TCL条件において両EW付近に対となる渦が確認でき(Fig. 
6(a)，8(a))，これは翼間圧力勾配により発生した流路渦(VP)
であり，同渦を中心に高損失領域が分布していることが確
認できる(Fig. 7(a)，9(a))．また Tip 側の VPの高損失領域が
Hub 側のものと比べて小さくなっていることも確認でき
る．これは Tip 側では EW 上の境界層流体が PS 側から間
隙内に流入することにより，VPの発達が抑制されたためと
考えられる．さらに TCL の増加により，Tip 側の VPに起
因する高損失領域が縮小している(Fig. 7(a)，9(a))．これは，
TCL の増加に伴い PS 側から翼端間隙内に流入する漏れ流
れが増加することにより(Fig. 6(a)，8(a))，VPの発達がさら
に抑制されたためと考えられる． 
次に TCL=1 %にスキーラを適用した場合について考察す
る．D=4 mm においては，Tip 側の VPが抑制される傾向は
D=0 mmの場合と同様であるが，その抑制の程度が低下し，
損失が増加していることが分かる(Fig. 7(a), (b))．この現象
はスキーラを設けることにより，PS 側から間隙内に流入
する漏れ流れが減少することで，間隙の存在による Tip 側
の VP の発達の抑制効果が低下したためと考えられる．ス
キーラ深さを増加させた D=8 mm においては，4 mm と比
べて Tip側の損失がさらに増加していることが確認できる
と共に，Hub 側の VP による損失も増加していることが確
認できる(Fig. 7(b), (c))．これはスキーラ深さの増大により，
間隙内へ流入する漏れ流れの減少量が増加し，Tip 側の VP
の発達の抑制効果がさらに低下すると共に，翼間流路内を 
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Fig. 4 Measured planes 
Table 3 Measured positions 
Measured plane Z /C ax
Plane1 -0.06
Plane2 0.70
Plane3 1.20
Plane4 1.30
Fig. 5 Distribution of oil dots 
Axial direction 
Pitch direction 
O 
Table 4 Compounding ratios of oil 
Experiment Titanium dioxide : Liquid paraffin : Oleic acid
Oil flow 1.0 : 1.2 : 1.0
Oil dot flow 1.0 : 2.0 : 1.0
(2D)  18 Jul 2017 S3 PLANE DISTRIBUTION
CPt
1.2
1.11429
1.02857
0.942857
0.857143
0.771429
0.685714
0.6
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0.171429
0.0857143
0
(2D)  24 Nov 2017 S3 PLANE DISTRIBUTION
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Fig. 7 Total pressure loss distribution (TCL=1 %, Plane2) 
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Fig. 6 Secondary flow velocity vector (TCL=1 %, Plane2) 
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流れる流量が増加したためと考えられる． 
次に TCL=2 %にスキーラを適用した場合について考察
する．Tip 側の VPによる損失は，D=0 mm から 8 mm への
増加に伴い増加し，また Hub側のVPによる損失もD=4 mm
から 8 mm への増加に伴い増加していることが確認できる
が(Fig. 9)，これは TCL=1 %と同様のメカニズムによるもの
であると考えられる．また VP に起因する損失の増加傾向
は，TCL=2 %の方が顕著に表れている． 
以上の現象に伴い翼間内の Plane2 での総損失 Cpttは，両
TCL において D=8 mm で最も高くなり，この傾向は
TCL=2 %の方が強くなっている(Fig. 14)．したがって，翼間
前半部まではスキーラの適用は，漏れ流れが PS 側から間
隙に流入することによる VP の抑制効果が，漏れ流れの減
少により低減することで，VPに起因する損失をスキーラ深
さの増加と共に増強させる．またこの傾向は TCL の増加
と共に増加すると考えられる． 
b）翼列下流の流れ場 
翼列下流の Plane4 での流れの挙動について考察する．二
次流れ速度ベクトルから全ての実験条件において，両 EW
付近に対をなす VPと，Tip 側 EW 付近に翼端間隙の SS 側
から翼間に流出した漏れ流れが主流と干渉して発生した
漏れ渦(VL)の存在が確認できる(Fig. 10，12)．また，これら
の渦の発生領域に高損失領域が分布していることが確認
できるが(Fig. 11，13)，VLに起因する損失 Cptの値が VPと
比べて非常に高く，また広範囲に広がっている．したがっ
て，超高負荷軸流タービン翼列においては VL が損失生成
に与える影響が大きいことが分かる． 
スキーラの無い D=0 mm においては，TCL の増加に伴い
VLが拡大し(Fig. 10(a)，12(a))，隣接翼の PS 側へ移動する
ことが確認できる．これは，漏れ流れの増強により VL が
増強し，さらに Tip 側の流れがアンダーターン傾向を示す
ためと考えられる．また，TCL=2 %では 1 %と比べて Tip
側の VPが弱くなっていることが分かる(Fig. 10(a), 12(a))．
これは Plane2 で述べたように翼間内において PS 側から間
隙へ流入する漏れ流れの増強により VP の発達が抑制され
ることを裏付けている． 
次に TCL=1 %にスキーラを適用した場合について考察
する．D=4 mm においては，Tip 側 EW 付近の VLに起因す
る損失が D=0 mm より低減している(Fig. 11(a), (b))．した
がって，スキーラを適用することにより漏れ流れと共にVL
も弱くなることを示している．スキーラ深さを増加させた
D=8 mm においては，4 mm と比べて MS 付近の損失が増
加していることが分かる(Fig. 11(b), (c))．これは Plane2 で
述べたように，翼間内でスキーラの適用により漏れ流れが
減少することで Tip 側および Hub 側の VPが増強し，翼列
下流において MS 付近で対となる VP 同士が干渉すること
が原因である．Tip 側 EW 付近では，VLによる損失は D=0 
mm と比べて低減しているが，D=4 mm から 8 mm への増
加に伴いその渦中心の損失が高くなっていることが確認
できる(Fig. 11(b), (c))．この現象については，後述する油膜 
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Fig. 8 Secondary flow velocity vector (TCL=2 %, Plane2) 
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Fig. 9 Total pressure loss distribution (TCL=2 %, Plane2) (2D)  18 Jul 2017 S3 PLANE DISTRIBUTION
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Fig. 10 Secondary flow velocity vector (TCL=1 %, Plane4) 
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Fig. 11 Total pressure loss distribution (TCL=1 %, Plane4) 
および油点法の可視化結果と併せて考察する． 
次に TCL=2 %にスキーラを適用した場合について考察
する．MS 付近の損失は D=0 mm から 8 mm への増加に伴
い増加していることが確認できるが (Fig. 13)，これは
TCL=1 %と同様に翼間内で VP が増強し，翼列下流におい
て MS 付近で VP 同士が干渉することが原因である．しか
し Tip 側 EW 付近では，TCL=1 %とは異なり，VLに起因す
る損失が D=0 mm から 8 mm への増加に伴い低減してい
る． 
以上の現象に伴い翼列下流の Plane4 での総損失 Cpttは，
TCL=1 %では D=4 mm で最も低くなり，2 %ではスキーラ
深さの増加に伴い低下する傾向を示している(Fig. 15)．し
たがって，スキーラの適用は翼間後半部から下流の流れ場
において，VL とそれに起因する損失生成を抑制するが，
TCL によって最適なスキーラ深さが異なると考えられ
る． 
（２）油膜および油点法による可視化結果 
油膜法および油点法による可視化実験の結果から，5 孔
ピトー管では測定が困難なスキーラキャビティ内の流れ
の挙動を解明することにより，スキーラの適用による損失
低減のメカニズムについて考察する．Fig. 16 に TCL=1 %
と 2 %の D=0 mmの場合の Tip 側 EW の可視化結果を，Fig. 
17 ~ Fig. 24 に TCL=1 %と 2 %の D=4，8 mm の場合の Tip
側 EW と翼端面上での油膜法と油点法による可視化結果
をそれぞれ示す．各図中には翼の輪郭を赤線で示している． 
スキーラの無い D=0 mm においては，両 TCL において
漏れ流れは主に PS および SS 前半部から翼端間隙内へ流
入し，SS 後半部から流出していることが分かる(Fig. 16)．
流出した漏れ流れは主流との干渉により VL を形成し，そ
のはく離線(図中の破線)が SS の Z/Cax=0.75 付近を起点に
下流側へとのびている．TCL=2 %のはく離線は 1 %と比べ
て SS から離れているが，これは 2 %の間隙サイズの方が
大きいために，漏れ流れの流量と運動量が大きくなること
に起因すると考えられる．また漏れ流れの間隙内での偏向
が TCL=2 %の方が小さいのも同様の原因と考えられる. 
次に TCL=1 %にスキーラを適用した場合について考察
する．D=4 mm においては，漏れ流れは PS および SS 前半
部から D=0 mm の場合と同様に翼端間隙内へ流入してい
る(Fig. 17，18)．PS から間隙へ流入する漏れ流れは，PS 側
のリムに沿ってキャビティ底面上に逆流のはく離線(図中
の一点鎖線)が，また，その僅か下流の EW 上にも順流の
はく離線(図中の二点鎖線)が確認できることから(Fig. 17)，
キャビティへ入る際に流路断面積の拡大に伴う逆圧力勾
配の影響を受けて，はく離渦 V1 を形成していると考えら
れる．V1は PS 側のリムに沿って SS 後半部に達し，翼間
流路へ流出している．一方，SS 前半部から間隙へ流入する
流れは，SS 前半部のリムに沿ったキャビティ底面上の逆
流のはく離線と EW 上の順流のはく離線が形成されてい
ることから，PS 側と同様のメカニズムで SS 前半部のリム
に沿ってはく離渦 V2を形成していると考えられる．この 
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Fig. 13 Total pressure loss distribution (TCL=2 %, Plane4) 
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キャビティ内に流入する際の逆圧に起因するV1とV2の発
生が翼端間隙に流入する漏れ流れを減少させると考えら
れる．キャビティ内においては，V1と V2に囲まれた領域
はよどみ状態となり，その領域内に反時計回りの循環流 V3
が発生している(Fig. 17(b)，18(b))．V1と V2の形成状態を
比較すると，V1は PS に対してほぼ垂直に間隙へ流入する
漏れ流れにより形成されているため，回転軸方向速度成分
より旋回速度成分が支配的な旋回ピッチの短い渦と考え
られる．一方，V2は SS に対して接線方向から流入する漏
れ流れにより形成されているため，旋回速度成分より回
転軸方向速度成分が支配的なV1より旋回ピッチの長い渦
と考えられる．この軸方向速度成分の異なる V1と V2に囲
まれたよどみ領域内の流体は，軸方向速度の速い V2 と干
渉することにより反時計回りの循環流 V3 を形成している
と考えられる．V3と同様な循環流が EW 上においても存
在することから(Fig. 18(a))，V3はキャビティ底面から EW
に至る回転軸を持つ渦であると考えられる．また，SS 後
半部から流出する漏れ流れの内，V3の下流側の領域の流
跡線の状態が，他の領域より僅かに油膜の白色が濃いこ
とから(Fig. 17(a))，この渦は間隙内を通過する漏れ流れを
ブロックし，さらに SS 後半部において間隙内から流出す
る漏れ流れを巻き込み，そして吸収する機能を有している
と考えられる．したがって，V3の発生は翼端間隙から流出
する漏れ流れを減少させると考えられる．以上の結果か
ら，V1 と V2 の漏れ流れの翼端間隙への流入抑制効果と
V3の漏れ流れの翼端間隙からの流出抑制効果により，漏
れ流れが低減し，D=4 mm において Cpttが低下したと考え
られる(Fig. 15)．スキーラ深さを増加させた D=8 mm にお
いては，4 mm と比べて EW およびキャビティ底面上の PS
側のはく離線が SS の翼転向部方向へ移動しており(Fig. 
19)，このことからスキーラ深さの増加は，V1の規模を拡
大させることが分かる．一方，SS 側前半部のはく離線は，
スキーラ深さの増加に伴う変化は殆ど確認できない．した
がって V2 は V1 と異なり，規模の拡大は小さいと考えら
れる．V3は V1の規模の拡大により縮小し，SS の翼転向部
方向に移動することにより漏れ流れが翼間に流出する SS
後半部からは離れることが分かる(Fig. 19(b))．その結果，
V1の拡大に伴う漏れ流れの翼端間隙への流入抑制効果は
増加するが V3 による SS 後半部から流出する漏れ流れを
ブロックおよび吸収する機能が低下し，D=4 mm と比べて
Cptt が増加したと考えられる(Fig. 15)．また，VL のはく離
線と SS の距離が，D=0，8，4 mm の順に小さくなること
からも，漏れ流れの低減効果と損失低減効果の相関が確認
できる(Fig. 16(a)，17(a)，19(a))． 
次に TCL=2 %にスキーラを適用した場合について考察す
る．D＝4 mmにおいては，TCL=1 %の場合と同様に V1，V2，
V3が確認できる(Fig. 21，22)．しかし V2は TCL=1 %と比
べてより SS後半部側へ向いていることが分かる(Fig. 17(b)，
21(b))．これは D=0 mm の場合と同様に，TCL=2 %の間隙
サイズの方が大きいために，漏れ流れの流量と運動量が大 
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Fig. 16 Oil flow visualization on tip side EW 
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Fig. 17 Oil flow visualization (D = 4 mm, TCL = 1%) 
 
(a) EW (b) Blade tip surface 
PS 
SS V1 
V2 
V3 
Fig. 18 Oil dot flow visualization (D = 4 mm, TCL = 1%) 
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Fig. 19 Oil flow visualization (D = 8 mm, TCL = 1%) 
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Fig. 20 Oil dot flow visualization (D = 8 mm, TCL = 1%) 
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きくなることに起因すると考えられる．また V1と V2に囲
まれる V3は，この V2が SS 後半部側へ向かうことにより
TCL=1 %と比べて縮小するが，SS 後半部へ近づいてい
る(Fig. 21(b))．したがって，V3による間隙内を通過する
漏れ流れをブロックする機能は TCL=1 %と比べて低下す
るが，吸収する機能は増加していると考えられ，TCL=1 %
と同様に V1 と V2 の漏れ流れの翼端間隙への流入抑制効
果と V3 の漏れ流れの翼端間隙からの流出抑制効果によ
り，D=0 mm と比べて Cptt が低下したと考えられる(Fig. 
15)．スキーラ深さを増加させた D=8 mm においては，
TCL=1 %と同様にスキーラ深さの増加に伴い V1 の規模
は拡大し，V2の規模の変化は殆ど確認できない(Fig. 23，
24)．V3は V1の規模の拡大により縮小し SS の翼転向部
方向に移動するが，V2 が SS 後半部側へ向かうことによ
り SS 後半部に近い位置に存在している．その結果，V1の
拡大に伴う漏れ流れの翼端間隙への流入抑制効果が増加
し，V3による漏れ流れをブロックする機能は低下するが，
吸収する機能は持続されるため， TCL=1 %と異なり
TCL=2 %の場合は D=8 mm においても Cpttが D=4 mm より
も低下したと考えられる(Fig. 15)．また，VLのはく離線と
SS の距離が，D=0，4，8 mm の順に小さくなることからも，
漏れ流れの低減効果と損失低減効果の相関が確認できる
(Fig. 16(b)，21(a)，23(a))． 
 
５．結論 
本研究により以下の結論を得た． 
1. スキーラの適用は，翼間前半部では間隙へ流入する
漏れ流れを低減させることにより流路渦とそれに起
因する損失を増加させる．この増加傾向はスキーラ
深さおよび間隙高さの増加と共に増強する． 
 
2. スキーラの適用は，翼間後半部から下流においては
漏れ渦を低減させることによりそれに起因する損失
生成を低減させる．この低減に最も効果的なスキー
ラ深さは間隙高さに依存する． 
 
3. スキーラの適用は，キャビティ内で発生する圧力面
と負圧面前半部のリムに沿った二つのはく離渦によ
る漏れ流れの間隙への流入抑制効果と，それらの渦
間のよどみ領域に生じる循環流による漏れ流れのブ
ロック効果と吸収効果により，漏れ渦を弱めそれに
起因する損失を低減させる．これらの渦の挙動はス
キーラ深さと間隙高さに影響を受ける． 
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Fig. 21 Oil flow visualization (D = 4 mm, TCL = 2%) 
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Fig. 22 Oil dot flow visualization (D = 4 mm, TCL = 2%) 
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Fig. 23 Oil flow visualization (D = 8 mm, TCL = 2%) 
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Fig. 24 Oil dot flow visualization (D = 8 mm, TCL = 2%) 
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